
第59卷 第4期

2025年4月

西 安 交 通 大 学 学 报

JOURNALOFXI’ANJIAOTONGUNIVERSITY
Vol.59 No.4
Apr.2025

.

*

机翼近场尾流流动特性的附着涡模型分析

许向阳,李良星,向祖涛

(西安交通大学动力工程多相流国家重点实验室,710049,西安)

摘要:为研究飞机尾流演化过程中的旋涡初始流动特性,提出了一种基于附着涡模型的尾流初始

特征参数计算方法,用于准确计算飞机近场初始尾流环量、涡核间距和涡核半径等特征参数。采用

SSTk-ω 湍流模型对NACA0012直机翼的尾流特性进行了三维数值模拟研究,分析了3种展弦

比、3种迎角及3种来流速度下的近场尾流流动特性,并通过附着涡模型对模拟结果进行验证与分

析,建立了近场尾流初始流动特征参数的计算模型。结果表明:与传统基于最大涡量值和最小压力

位置确定涡核位置的方法相比,根据附着涡模型计算的尾流速度分布来确定涡核位置和半径的方

法更为精确,近场尾流环量与Rankine模型预测的结果最为接近;利用拟合得到的机翼展向附着涡

环量分布,尾流环量计算平均误差为7%,涡核间距和涡核半径计算平均误差为15%。基于附着涡

模型的尾流初始特征参数计算方法比基于椭圆形载荷机翼计算方法更准确,更具备普适性。
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AnalysisoftheAttachedVortexModelfortheFlowCharacteristics
ofWingNear-FieldWakes
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Abstract:Toinvestigatetheinitialflowcharacteristicsofvorticesduringtheevolutionofaircraft
wake,anovelmethodforcalculatingtheinitialcharacteristicparametersofwakesbasedonthe
attachedvortexmodelisproposedtoaccuratelycalculatecharacteristicparameterssuchasthe
initialwakecirculation,vortexcorespacing,andvortexcoreradiusinthenearfieldofaircraft
wakes.Thenear-field wakecharacteristicsofa NACA0012straightwingarenumerically
simulatedinthreedimensionsusingtheSSTk-ωturbulentmodel.Thenear-fieldwakeflow
characteristicsunderthreeaspectratios,threeanglesofattack,andthreefreestreamvelocities
areanalyzed.Thesimulatedresultsarevalidatedandanalyzedusingtheattachedvortexmodel,

andacalculation modelfortheinitialflowcharacteristicparametersofnear-field wakesis
established.Thefindingsindicatethatcomparedtotraditionalmethodsthatrelyonmaximum
vorticityandminimumpressurepositionstodeterminevortexcorelocations,themethodof
determiningthevortexcorepositionandradiusbasedonthewakevelocitydistributioncalculated
bytheattachedvortexmodelismoreaccurate.Thenear-fieldwakecirculationcloselyalignswith
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predictionsfromtheRankinemodel.Byusingthefitteddistributionofthewingspanwise
attachedvortexcirculation,theaverageerrorofwakecirculationcalculationis7%,andthe
averageerrorofvortexcorespacingandvortexcoreradiuscalculationis15%.Themethodof
calculatingtheinitialcharacteristicparametersofwakesbasedontheattachedvortexmodelis
moreaccurateanduniversalthanthemethodbasedontheellipticalloadwingcalculation.
Keywords:wakeflow;wakevortexfield;attachedvortex;numericalsimulation

  飞机尾流是由翼尖上下翼面压力差产生的一对

长寿命反向旋涡,具有旋转强烈、耗散时间长、影响

空间大等特点[1]。如果后机误入前机尾流区,可能

会产生俯仰、翻滚、震颤和失速等,所以研究、识别飞

机尾流流场及其演变规律对飞机航行经济性和安全

性至关重要。1970年,一架波音747因尾流遭遇事

故以来,研究学者对尾流的速度分布、空间分布和演

化特性开展了持续研究[2-6]。国际民航组织、中国民

航、美国联邦航空管理局等机构陆续在国际尾流间

隔标准基础上建立了各自的适用标准,但是上述标

准相对比较保守,严重制约了飞机运行数和航空业

的发展,迫切需要进一步缩短尾流安全间隔[7]。
文献[8-9]表明,近场尾流初始流动特征参数主要

包括尾流强度、涡核位置和涡核尺寸等。Lanchester[10]

最早提出用涡系代替机翼的思想,建立了机翼环流和

升力之间的关系,并初步提出沿展向升力变化和涡旋

尾迹发展之间的联系。Prandtl[11]发表了边界层理

论,进行升力量化计算,其理论主要用于计算亚声速

流动中大展弦比直翼的升力和由尾涡引起的阻力。

Kutta、Joukowski独立发表了著名的Kutta-Joukowski
条件,建立了机翼升力与环量之间的数学关系[12-14]。

Fage等[15]测量了直翼环流及翼尖处尾流强度,结果

表明,翼尖尾流的强度等于中段附近的环流强度。涡

系理论模型由直匀流、附着涡线、自由涡面组成,可应

用于椭圆载荷机翼尾流初始特征参数计算,然而针对

其他翼型的计算误差比较大,因此需要开发一种更加

普适的方法。

Uhl等[16]研究了不同翼尖形状对翼尖涡演化

过程的影响,其中椭圆形翼尖尾流在卷起过程中,会
产生多个涡流,这些涡流在机翼后缘开始合并,并可

能会在涡核中产生类似尾迹的轴向速度分量。温瑞

英等[17]研究了波音757机型的近场尾流流场,认为

初始尾涡位置与飞机攻角无关,涡核间距随流向距

离的增加线性减小,尾涡切向速度的最大值随流向

距离的增加呈指数规律递减。钱宇等[18]基于k-ω
湍流模型数值模拟,研究了翼尖涡生成过程,结果表

明,翼表面形成的两次共转融合涡与次级尾迹涡共

同作用于机翼近场。张钰沁[19]研究了飞机爬升阶

段尾涡的强度与位置变化规律。
上述研究更多关注对尾流发展及其演化规律,

在一定程度忽视了尾流流动特征的定量分析。为研

究飞机尾流演化过程中的旋涡初始流动特性,本文

提出了一种基于附着涡模型的尾流初始特征参数计

算方法,用于准确计算飞机近场初始尾流环量、涡核

间距和涡核半径等特征参数。

1 物理建模和数理模型

1.1 物理模型及计算区域

本文采用NACA0012直翼为计算物理模型,该
翼型具备相当完善的实验测量数据,可为仿真准确性

提供判断依据。为研究不同展弦比、来流速度、机翼

攻角对飞机巡航时刻近场尾流影响,机翼攻角为4°、

7°、10°,下限依据民航机翼安装角为4°、上限依据为攻

角大于10°时有失速风险;展弦比为3、5、8时覆盖了

低、中及高展弦比,来流速度为65、70、75m·s-1

时,机翼雷诺数为5×106。
物理模型及外流场区域如图1所示,流场入口

截面到机翼前缘距离为2C,其中C 为机翼弦长,流
场出口截面到机翼后缘距离为1.5λC,其中λ为机翼

展弦比,流场壁面到机翼表面距离均为2C。计算采

用稳态数值模拟方式,边界条件设置为速度进口和

压力出口,壁面为速度与来流速度相同的滑移壁面。

图1 物理模型及外流场区域

Fig.1Physicalmodelandexternalflowfieldregion

1.2 数理模型

RANS是一种经典的工程数值模拟方法,飞机
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近场尾流数值模拟多采用RANS方法,该方法利用

时间平均和涡量平均的概念,将流场分解为平均流

和湍流脉动。在飞机近场尾流模拟中,RANS模拟

可以用来分析尾流的平均特性和大尺度结构,适合

研究宏观旋涡的近场尾流。SSTk-ω 模型结合了

k-ε、k-ω 模型的优势,在边界层和外流区域具有良好

的适用性,能准确捕捉湍流边界层的发展和尾流的

特性,但是在捕捉尾流中次级涡流或细小涡量耗散

等小尺度湍流结构时,可能会有一定的精度损失。
韩宝玉等[20]研究了不同湍流模型对翼尖涡流场数

值模拟结果的影响,结果表明,基于ω 方程的SST
湍流模型要优于基于ε方程的RNGk-ε湍流模型。
考虑到模拟目标、计算资源、流动特性、准确性要求

等因素,最终选择SSTk-ω 模型。

RANS方程及连续性方程为

∂ui

∂t+uj
∂ui

∂xj
=fi-1

ρ
∂p
∂xi

+

∂
∂xj

v∂ui

∂xj
-uiu'j  (1)

∂uj/∂xj =0 (2)
式中:下标i、j分别代表不同方向;ui、uj 为i、j方向

的速度分量;u'j为j方向的脉动速度分量;xi、xj 为j
方向的坐标;fi 为i方向的质量力;p为流体压力;ρ
为流体密度;v为流体运动黏度。

SSTk-ω 模型补充方程分别为湍流动能k 输运

方程、湍流耗散率ω输运方程,即

∂
∂t
(ρk)+

∂
∂xi
(ρkui)=

∂
∂xj

Fk
∂k
∂xj  +Gk-Yk+Sk (3)

∂
∂t
(ρω)+

∂
∂xj
(ρωuj)=

∂
∂xj

Fω
∂ω
∂xj  +Gω -Yω +Dω +Sω (4)

式中:Gk 为湍流动能,由层流速度梯度产生;Fk 为k
的有效扩散率项;Yk 为k 的耗散项;Sk 为用户自定

义项;Gω 为由ω 方程产生项;Fω 为ω 的有效扩散率

项;Dω 为正交发散项横向耗散导数项;Yω 为ω 的耗

散项;Sω 为用户自定义项。

1.3 网格划分及无关性验证

本文外流场采用非结构化六面体网格,为了提

高对机翼尾流的捕捉效果和计算精度,采用偏移曲

面方式,对尾流区域进行局部加密,局部加密方式如

图2所示。
为进行模型网格无关性分析,根据不同展弦比调

整流体域网格数,使每套网格算例在计算过程中达到

收敛状态以保证计算的准确性。计算采用入口来流

速度为70m·s-1、攻角为4°的工况,采用机翼后缘1
倍翼展距离处尾流环量Γ1 进行网格无关性验证,不
同展弦比机翼网格计算结果如图3所示。从图3可

知,展弦比λ为3、5、8时,机翼模型对应网格数分别

为5×106、7×106、9×106 的环量计算结果随网格数

量增加趋于稳定,可以认为继续增加网格数不会对计

算结果造成影响,最终确定展弦比3、5、8时,分别采

用网格数为5×106、7×106、9×106 进行计算。

图2 网格局部加密方式

Fig.2Localgridencryptionmethod

图3 网格无关性验证结果

Fig.3Verificationresultsofgridindependence

2 近场尾流特征计算模型

2.1 附着涡模型

本文采用的附着涡模型由直匀流、附着涡线和

自由涡面组成,附着涡模型如图4所示,Γ(z)为附

着涡线上沿翼展方向z的环量分布函数。其中,附
着涡线环量计算需要通过普朗特边界层理论实现,
图5给出了普朗特边界层理论示意图,机翼普朗特

边界层理论绕流区域包括外部势流区、边界层区及

尾迹区。附着涡围线包括边界层区的所有区域,围
线以不同方式穿过势流区后,围线上的线积分结果

不会发生改变,因此围线选取方式不会对环量提取

产生影响。但是,由于空气的黏性,外部势流区会产

生黏性导致的涡量,围线选取需要尽可能贴近边界

层,尽可能少地跨入到外部势流区,基于翼型曲线放

大和涡量分布确定的附着涡围线如图6所示。
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图4 附着涡模型示意图

Fig.4Schematicdiagramofattachedvortexmodel

图5 普朗特边界层理论

Fig.5Prandtlboundarylayertheory

图6 机翼型线及附着涡围线

Fig.6Airfoilprofileandattachedvortexcontour

附着涡围线选取需要依据机翼表面的边界层流

动及机翼型线,附着涡围线的坐标计算公式如下

xl=Cl,1(x-xt)+xt
yl=Cl,2xCl,3 +y (5)

式中:xl、yl为附着涡围线坐标;x、y为机翼型线坐

标;xt为机翼后缘点横坐标;Cl,1、Cl,2、Cl,3 为确保围

线在势流区的常数。
为满足不同攻角下附着涡围线坐标计算,附着

涡围线旋转变换后的坐标如下

xr=xlcosα+ylsinα
yr=ylcosα-xlsinα (6)

式中:xr、yr 分别为旋转变换后附着涡围线坐标;α
为机翼迎角。

围线上的附着涡环量计算公式如下

Γ=∮V·dl (7)

式中:V 为围线上的速度矢量;dl为围线上的单位

线矢量。

在得到机翼表面附着涡环量后,对展向附着涡

环量进行正弦函数和级数拟合,拟合公式如下

z
B/2=-cosφ (8)

式中:z为翼展方向坐标;B为翼展长度;φ为表现翼

展方向的无量纲参数。

Γ(φ)=∑
N

n=1
Ansinnφ+Γmin (9)

式中:An 为展向环量拟合的拟合参数;Γmin 为翼尖

处最小环量。
通过式(9)可计算机翼升力,验证附着涡模型准

确性及合理性,升力计算式如下

L=∫
π

0
ρ∞V∞bΓ(φ)sinφdφ (10)

式中:L为机翼升力,N;ρ∞ 为来流空气密度,kg·m-3;
V∞ 为来流空气速度,m·s-1。
2.2 尾流速度分布模型

尾流速度分布模型是基于实验测量和数值模拟

得到的旋涡数学描述,其变化趋势相同而速度大小

不同,因此需要针对具体情况选择合适的模型。尾

流速度分布模型分别有 Hallock-Burnham模型[21]、
Rankine模型[22]、Lamb-Oseen模型[23]、Proctor模

型[24]、Winckelmans 模 型[25]。 其 中,Hallock-
Burnham模型、Proctor模型、Winckelmans模型为经验

模型,适用于工程应用;Rankine模型、Lamb-Oseen模

型为理论模型,适用于研究涡流稳定性及演化过程理

论。各模型单旋涡的数学表达式如下

Hallock-Burnham模型[21]

v(r)= Γ
2π

r
r2+r20

(11)

式中:v(r)为飞机尾流距离涡核距离为r处的切向

速度;r0 为涡核半径;r为某点距涡核的距离。
Rankine模型[22]

v(r)= Γr
2πr20

,r≤r0

v(r)= Γ
2πr
, r>r0

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(12)

Lamb-Oseen模型[23]

v(r)=Γ1-e-1.2564(r/r0)
2

  
2πr

(13)

Proctor模型[24]

v(r)=Γ1-e-10(r/B)0.75  
2πr

,r>r0

v(r)=1.4Γ1-e-10(r/B)0.75  (1-e-1.2527(r/r0)
2)

2πr
,

   r≤r0

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁􀪁

(14)
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Winckelmans模型[25]

v(r)= Γ
2πr
(1-eA)

A =- βi

(1+(βi/β0(r/B)5
/4)p)1/p (r/B)

2

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(15)

式中:A 为与r有关的函数;βi =500、β0 =10、p=
3为与实验值有关的常数。

真实的尾流为两涡相互诱导模型,尾流流场中

气流的x、y方向速度为

vx =vLy-yc,L
rL -vRy-yc,R

rR

vy =-vLx-xc,L
rL +vRx-xc,R

rR

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

(16)

式中:x、y分别流场中一点坐标;vL、vR 分别为旋涡

在(x,y)点处的诱导速度;(xc,L,yc,L)、(xc,R,yc,R)
分别为左、右旋涡涡核坐标;rL、rR 分别为(x,y)点

到左、右涡核的距离。

3 数值模拟结果

3.1 可行性验证

为验证数值模拟准确性,将数值模拟结果与实

验结果的静压系数进行对比,对比工况条件如下:来
流速度为70m/s,以弦长为基准的机翼雷诺数为

5×106,攻角为10°,展弦比为5。机翼翼展80%处

静压系数Cp 分布如图7所示,其中机翼前缘处误

差,这主要是由于前缘上下翼面压力激增引起的剧

烈流动引起的,总体上静压系数CFD仿真值与实验

值平均误差在5%内。将涡核与翼尖相对运动距离

与文献[26]实验结果对比,涡核与翼尖距离随x/c
变化示意图如图8所示,数值模拟中涡核运动与实

验测量值平均误差在8%内,表明网格分辨率充足,
湍流模型匹配。

图7 机翼翼展80%处静压系数分布

Fig.7Staticpressurecoefficientdistributionat80%of
thewingspan

图8 涡核与翼间距离随x/C变化示意图

Fig.8Schematicdiagramofthevariationofthedistance
betweenthevortexcoreandthewingwithx/C

通过式(7)~(9)计算机翼附着涡环量并进行数

据处理,得到附着涡环量分布,展弦比λ为5的机翼

附着涡环量展向分布图如图9所示。图中环量分布

呈现中间高两端低趋势,在翼尖处发生环量的突然

衰减情况,这是翼尖处上下翼面压力差导致的气体

展向流动造成的,与理想的环量分布不同的是,虽然

此处已经没有机翼实体,翼尖末端环量并非为0,而
是依然存在一定环量值。在机翼附着涡展向环量分

布基础上计算27组工况下的机翼升力值,并与仿真

计算结果对比,结果表明,在攻角为10°和展弦比为

3时,升力计算误差均小于2%,其余情况下误差均

小于-2%。其中,正值误差主要是由高攻角低展弦

比造成的机翼表面流体展向流动增强导致的,进而

使得实际升力值低于理论计算值。在飞机巡航阶

段,机翼迎角一般不大于10°,民用飞机展弦比一般

大于3,其他工况下误差会更小。

图9 机翼附着涡环量展向分布

Fig.9Distributionofthecirculationoftheattached
vortexalongthewingspan

3.2 近场尾流生成过程

近场尾流生成过程从机翼后缘开始,机翼后
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缘形成的尾流翼尖涡为扁平的椭圆状结构,并附

带一个蝌蚪状的尾巴,如图10所示。演变过程

中尾巴处的涡量被耗散掉,并在后缘1倍翼展距

离处已完全形成独立的宏观旋涡结构;尾流翼尖

涡发生扩散与耗散导致涡量降低,且两翼尖涡相

互诱导使得两涡呈相互靠近趋势,与实际尾流的

行为一致。

图10 机翼近场尾流的演变过程(λ=5)

Fig.10 Evolutionprocessofthenear-fieldwakeof

thewing(λ=5)

3.3 涡核半径

涡核半径是预测旋涡影响范围的重要参数,飞
机尾流在近场形成独立的旋涡结构,研究涡核半径

需要提取数值模拟结果速度场信息,提取信息位置

位于经过两涡核的一条水平直线上,选择涡核附近

不同直线上的y向速度代替旋涡切向速度,提取速

度Vy 信息直线示意图如图11所示,图中每条直线

间水平距离为0.03m,自上而下编号依次为1、2、3、

4、5号线,其中经过涡核处上的直线上,气流y向速

度最大,借助该直线便可确定涡核位置。不同直线上

的速度Vy 分布如图12所示,可知不同曲线的极值

大小不同,但涡核半径相同,因此可采用该方法确定

涡核半径。
采用上述方法提取机翼后缘不同截面上的速度

Vy,不同截面旋涡中心连线上的速度Vy 分布的外边

缘和内边缘局部放大图如图13、图14所示。在近

场尾流旋涡内外边缘均向内侧靠近,其中旋涡外边

缘向内侧靠近的程度较小,而旋涡内边缘向内侧靠

近程度较大。同时,随着机翼后缘距离的增大,尾流

速度分布的极值减小,三角区高度变低变宽并向中

心靠近,这是由尾流间的相互诱导与自身耗散导

致的。

图11 提取速度Vy 信息直线示意图

Fig.11Schematicdiagramofthestraightlinesforextracting

Vyinformation

图12 不同直线处速度Vy 分布

Fig.12Vydistributionatdifferentstraightlines

图13 不同距离截面旋涡中心连线上的速度Vy 分布

Fig.13Vydistributiononthelineconnectingthevortex

centersatdifferentdistancesofinterface
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图14 不同距离截面旋涡中心连线上的速度Vy 分布

Fig.14Vydistributiononthelineconnectingthevortex

centersatdifferentdistancesofinterface

  根据旋涡内外边缘位置可计算涡核半径,机翼

后缘不同距离截面上的的涡核半径如图15所示。
由于空气黏性导致涡核增大,进而造成涡核大小随

距离增加而不断增大。在高攻角工况下,涡核半径

最大;在中等攻角工况下,涡核半径最小;在低攻角

工况下,涡核半径为中等大小,表明涡核半径大小与

攻角大小并非呈正相关性。

图15 机翼后缘不同距离截面涡核半径

Fig.15Vortexcoreradiusatdifferentdistancesofinterface
fromthetrailingedgeofthewing

3.4 涡核位置

涡核位置是旋涡中心,是预测旋涡影响范围的

重要参数,涡核位置主要分为最大轴向涡量、最小压

力所在位置。由于在近场区域相对尾流整体空间很

小,尾流高度y 方向变化并不明显,所以仅展示近

场涡核的z方向变化。机翼后缘不同距离截面涡量

最大值处的位置如图16所示,涡量最大值处位置

总是处于波动状态,并不能很好用来描述涡核位

置变化,这是因为,用来描述流体微团旋转运动的

涡量并不适用于宏观独立旋涡尾流结构。机翼后

缘不同距离截面压力最小值处的位置如图17所

示,采用压力最小值处位置的方法效果要比前一

种方法准确得多,但仍会出现局部压强最小值位

置波动的现象。

图16 不同距离截面涡量最大值处z坐标的变化

Fig.16Variationofz-coordinateatthemaximumvorticity
locationatdifferentdistancesofinterface

图17 不同距离截面压强最小值处z坐标的变化

Fig.17Variationofz-coordinateattheminimumpressure
locationatdifferentdistancesofinterface

由于以上两种方法在描述飞机尾流涡核位置时

偏差较大,因此采用提取速度分布特征方法,根据速

度分布极大极小值位置计算涡核位置,机翼后缘不

同距离截面速度中心z变化如图18所示。尾流涡

核在近场不断靠近,相对于飞机翼展,靠近距离相当

小。由图18可以看出,攻角越大靠近程度越大,但
在中等攻角和高攻角工况条件下,尾流靠近趋势接

近,攻角对尾流相互诱导靠近的影响减弱。
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图18 不同距离截面速度中心z坐标的变化

Fig.18Variationofz-coordinateatthevelocitycenter
atdifferentdistancesofinterface

3.5 尾流环量

尾流环量表征尾流强度的大小,除采用式(7)计
算外,也可基于尾流切向速度分布模型计算尾流环

量,本 文 采 用 Hallock-Burnham[21]、Rankine[22]、

Lamb-Oseen[23]、Proctor[24]、Winckelmans[25]这5种

尾流速度模型,并将计算结果与尾流旋涡内外边缘

处的机翼展向环量之差进行对比,结果如图19所

示。由图19可知,Winckelmans模型求得的环量误

差最大,Rankine模型求得的环量误差最小,而且在

当前工况下对尾流强度的描述更为准确,其他模型

误差均大于Rankine模型,可采用Rankine模型计

算在近场尾流的环量。

图19 不同速度分布模型求得的尾流环量

Fig.19 Wakecirculationobtainedbydifferentvelocity
distributionmodels

3.6 近场尾流特征参数计算

基于机翼附着涡展向环量拟合公式,提取并计

算模拟结果尾流流动特征参数,不同工况下的近场

尾流特征参数如表1所示。表中数据包括机翼展向

附着涡环量最大值Γmax、最小值Γmin、积分中值􀭺Γ、尾
流环量值(机翼后缘1倍翼展处环量)、环量最小值

与积分中值之和SΓ、涡核间距b0 和涡核半径r0,涡
核间距与2倍涡核半径之和Sb,r。

环量积分中值􀭺Γ计算式为

􀭺Γ=∫
π

0
Γ(φ)dφ
π-0

(17)

  翼后缘1倍翼展处尾流环量Γw、SΓ 值相近,环
量最小值与积分中值之和SΓ 为

SΓ =Γmin+􀭺Γ≈Γw (18)

  翼展长度B 与Sb,r值相近,涡核间距与2倍涡

核半径之和Sb,r为

Sb,r=b0+2r0 ≈B (19)

  机翼后缘1倍翼展处尾流环量Γw 等于机翼某

位置处展向环量大小,计算公式[15]如下

Γw =Γ(z)w,in (20)
式中:Γ(z)w,in 为尾流涡核内侧边缘处的附着涡环

量值,m2·s-1。
根据式(19)、(20)可得

B=2z(Γw)+4r0 (21)
式中:z(Γw)为尾流涡核内侧边缘位置。

基于式(17)~(21),建立了新的尾流近场初

始流动特征参数计算模型。对比传统的椭圆载荷

尾流初始流动特征参数计算模型,椭圆形载荷模

型是以椭圆形载荷机翼为基础来计算飞机尾流的

模型,因其数学形式简单常用于简化尾流研究,计
算参数包括尾流初始环量、涡核间距及涡核半径,
但相对误差较大,飞机翼展附着涡环量满足如下

椭圆曲线

Γ
Γmax  

2

+ z
B/2  

2

=1 (22)

椭圆载荷模型尾流初始环量为

Γ0 = L
ρBVs=CLVB

2sλ
(23)

式中:CL 为机翼升力系数;s=π/4为翼载荷系数。
式(23)作为一种特殊情况,其解为椭圆环量分布下

的最大环量值,但是大部分机翼均有各自的环量分

布特点,所以并不具备理论上的普适性。
椭圆载荷模型尾流初始涡核间距和涡核半径计

算式为

b0 =Bs (24)

r0 =0.035B (25)

  对比两套模型计算结果,基于附着涡模型的尾
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流环量计算平均误差为7%,并在此基础上可求得

涡核半径及涡间距,其平均误差为15%。基于椭圆

形载荷的尾流环量计算平均误差高达110%,涡核

半径误差为-13%~30%,涡间距半径平均误差为

-17%,采用附着涡模型分析尾流可以更加准确计

算尾流近场的初始特征。

表1 近场尾流特征参数(V=75m/s)
Table1 Wakecharacteristicparametersinnear-field(V=75m/s)

展弦比
攻角/
(°)

最大环量/

(m2·s-1)
最小环量/

(m2·s-1)
环量积分中值/

(m2·s-1)
尾流环量/

(m2·s-1)
SΓ/

(m2·s-1)
涡核

间距/m

涡核

半径/m
Sb,r/m

3
4 11.56 1.23 6.13 7.10 7.36 2.83 0.12 3.06
7 20.28 2.93 10.84 13.70 13.77 2.79 0.14 3.06
10 28.86 6.01 15.69 20.50 21.70 2.78 0.11 3.00

5
4 14.45 1.16 7.70 8.32 8.86 4.79 0.19 5.16
7 25.05 3.33 13.51 15.69 16.84 4.71 0.17 5.05
10 35.11 6.52 19.21 24.39 25.73 4.68 0.23 5.13

8
4 16.30 1.38 8.89 9.39 10.27 7.70 0.25 8.20
7 27.96 3.45 15.41 17.51 18.86 7.63 0.25 8.12
10 37.94 7.28 21.22 26.36 28.50 7.57 0.22 8.00

4 结 论

本文提出了一种计算直机翼巡航阶段近场尾流

初始流动特征参数的新方法,基于附着涡模型,通过

数值模拟结果进行了验证分析。研究了飞机近场尾

流的演化过程、涡核位置、涡核半径以及尾流环量,
可得如下主要结论。

(1)利用附着涡模型计算了机翼展向的附着涡

环量分布,并据此估算了机翼的升力。这一过程初

步证实了附着涡模型在分析尾流问题上的适用性,
并在此基础上,提出了一种新的计算近场尾流初始

流动特征参数的方法。
(2)提出了一种基于尾流速度分布特征来确定

涡核位置和半径的新方法。与以往采用最大涡量

值、最小压力处位置来确定涡核位置的方法相比,新
方法避免了涡量中心和压力中心波动带来的位置判

定失效,并且与近场尾流相互诱导靠近的现象更为

吻合。
(3)近场尾流环量与Rankine模型计算得到的

尾流环量最为接近。采用拟合得到的机翼展向附着

涡环量分布关系式Γ(z),可以计算出近场尾流初始

尾流环量、涡核间距和涡核半径。与采用椭圆机翼

尾流特征参数计算方法相比,使用附着涡模型尾流

环量计算平均误差为7%,涡核间距和涡核半径计

算平均误差为15%。
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